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ВПЛИВ ПОХИБОК БІНС НА ТОЧНІСТЬ КУТОВОЇ ОРІЄНТАЦІЇ 
ЛІТАКА ПРИ ЗАХОДІ НА ПОСАДКУ
Вступ
Керування літаком в режимах зльоту та посадки є однією з найбільш 
складних задач. Саме для цих етапів польоту пред’явлені найбільш жорсткі 
вимоги по точності управління. Розповсюдженим методом підвищення 
точності орієнтації є інтеграція з супутниковими навігаційними 
системами [1]. Основною проблемою при використанні даного методу 
залишається збереження високоточної навігації при відсутності інформації 
від навігаційних супутників. 
Постановка задачі
В статті розглянуто використання БІНС при визначенні кутової 
орієнтації літака в автономному режимі. Метою роботи є дослідження 
впливу похибок БІНС при визначенні кутової орієнтації літака на точність 
автоматичного керування в боковому каналі на етапі заходу на посадку. 
Зміст роботи
Будемо розглядати БІНС на волоконно-оптичних датчиках кутової 
швидкості, модель похибок якої наступна [2]: 
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де EV , NV – похибки навігаційної системи у визначенні східної та 
північної складових швидкості відповідно;
E , N , Up – малі кути відхилення розрахункового положення в 
навігаційній системі координат;
Ea , Na – похибки показань датчиків лінійного прискорення  в 
проекціях на східну та північну осі навігаційної системи координат 
відповідно;
E , N – похибки показань датчиків кутової швидкості в проекціях
на східну та північну осі навігаційної системи координат відповідно;
1K , 2K , 3K – коефіцієнти керуючих кутових швидкостей, введених в 
алгоритм БІНС з метою зменшення її похибок по швидкості та курсу.
В системі рівнянь (1) фігурують похибки показань датчиків кутової 
швидкості i  в проекціях на осі навігаційної системи координат. Для 
отримання шуканих величин похибок необхідно виконати перерахунок 
даних проекцій в зв’язану з літаком систему координат у відповідності з 
рівнянням:
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де i – похибки показань датчиків кутової швидкості в проекція на осі 
зв’язаної системи координат;
B
NC – матриця напрямних косинусів переходу від навігаційної до 
зв’язаної системи координат.
В БІНС використано високоточні датчики первинної інформації з 
малим зміщення нульового сигналу датчиків кутової швидкості, тому кути 
відхилення розрахункового положення навігаційної системи відносно її 
істинного положення будуть малі, що дозволяє  матрицю напрямних 
косинусів BNC  записати у вигляді:
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Вирішуючи систему (1) відносно EV , NV , Up , отримаємо 
наступну систему рівнянь:
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де g
R
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Приймаючи в системі (3) 22K g  , 0i   і враховуючи 
малість iV , в усталеному режимі отримаємо наступні залежності:
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В експерименті, описаному в [2] для БИНС середнього класу
точності, отримано наступні постійні значення похибок датчиків кутової 
швидкості: 11.5X год    , 9.5Y год    , 1.0Z год    .
Рух літального апарату в просторі описується системою рівнянь:
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Будемо розглядати боковий рух, до якого прийнято відносити рух 
центра мас літака уздовж поперечної осі OZ , його обертання навколо 
нормальної осі OY  і поздовжньої осі OX  зв'язаної системи координат. 
При вивченні ізольованого бокового руху припускають, що його 
параметри не залежать від характеристик поздовжнього руху. Кут 
установки двигуна приймемо нульовим ( 0  ).
Динаміку бокового руху будемо розглядати, виходячи з вихідного 
режиму горизонтального польоту з наступними параметрами:
1) швидкість літака є постійною;
2) висота польоту є заданим незмінним параметром, кут нахилу 
траєкторії дорівнює нулю і похідна цієї величини також дорівнює нулю;
3) режим горизонтального польоту забезпечується рівністю 
підйомної сили літака й сили ваги в проекції на вертикаль у траєкторній 
системі координат. При цьому кут нахилу траєкторії дорівнює нулю 
( 0 ). Виходячи із співвідношення  , при вихідному положенні 
крену, який дорівнює нулю, отримаємо умову горизонтального польоту по 
куту тангажа у вигляді: ГП бал  .
Система диференціальних рівнянь, яка описує ізольований боковий 
рух, має вигляд:
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де 0X , 0Y – вихідні величини вимірювачів абсолютної кутової 
швидкості.
При розробці моделі руху у боковій площині параметри руху у 
повздовжній площині вважаємо такими, що дорівнюють балансованим 
значенням, які розраховані для вихідного режиму горизонтального 
польоту.
Рівняння, які характеризують балансування сил поздовжнього руху 
літака, мають наступний вигляд:
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( , )RY ЗАКРс f   – аеродинамічні коефіцієнти з альбому 
аеродинамічних характеристик літака.
Перейдемо до отримання законів автоматичного керування 
літаком на етапі заходу на посадку.
Закон керування літаком на етапі заходу на посадку з довільним 
кутом підходу до злітно-посадочної смуги складається з двох: закон 
керування по крену в режимі стабілізації лінії заданого шляху та закон 
керування по кутовому відхиленню від рівносигнальної зони курсового 
радіомаяка.
В процесі реалізації автоматичного польоту за маршрутом 
використано наступні закони  керування в каналах елеронів та руля 
напрямку:
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де 12eF    , 10нF    .
Заданий кут крену формується за типовим законом:
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де 20F    , 0,02ZK  , 0,6ZK  , 0,5ZT  , 2000ZF  , 300ZF   .
Закон керування по кутовому відхиленню від рівносигнальної 
зони курсового радіомаяка має наступний вигляд:
,з КК  
де 2,83К  .
Для дослідження динаміки руху літака на етапі заходу на посадку 
проведено математичне моделювання за допомогою програмного 
пакету MATLAB.
Вихідні дані:
73000m кг , 37,55L  м , 201,45S  м , 
240000 9,8xI   Н м , 880000 9,8yI   Н м , 0 0  ,
125V  м/с – швидкість заходу на посадку,
0 1000Н  м – висота на початковому етапі заходу,
0 3000Z  м – лінійне бокове відхилення літака від курсової лінії;
0 20000X  м – дальність до злітно-посадочної смуги;
0закр   – кут відхилення закрилків.
За результатами розрахунку моделі балансування отримано наступні 
значення параметрів руху: 7,107бал  ° (балансувальне значення кута
атаки), 0н  °, 0ел  ° (балансувальні значення відхилення руля
напрямку та елеронів).
В результаті проведеного моделювання руху літака на етапі заходу 
на посадку з урахуванням похибок БІНС отримано наступні графічні 
залежності:
Висновки
Згідно з результатами моделювання похибки датчиків кутової 
швидкості БІНС мають згасаючий коливальний характер, що призводить 
до виникнення затухаючих коливань поточного курсу відносно заданого з 
амплітудою 1,50. Мають місце коливання по крену з амплітудою 20  при 
виході з розвороту. 
Відповідно до вимог міжнародної організації ІКАО до характеристик 
точності стабілізації заданих параметрів, в перехідних процесах похибки 
по крену, курсу, тангажу повинні бути не більше 30 .
Рис. 1.
Рис. 2.
Отже, можна зробити висновок, що похибки БІНС при 
автоматичному керуванні літаком на етапі заходу на посадку знаходяться в 
заданих межах. Але слід враховувати, що похибки БІНС зростають у часі. 
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Тому тривале використання некоректованих параметрів БІНС, наприклад 
при польотах по маршруту, заборонено авіаційними правилами.
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